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1 Introducción
En este artículo se dene una de las transferencias orbitales más utilizadas, por su economía y
simplicidad, es la llamada Transferencia de Hohmann. En su presentación se deducen además,
el valor de los impulsos necesarios para su ejecución y el propelente requerido. En esta deducción
se considera que las maniobras aplicadas son todas impulsivas (tiempo breve de encendido).
Inicialmente se presenta la transferencia de Hohmann entre dos órbitas circulares y a continua-
ción, se hace un estudio de este tipo de transferencias dando una explicación de la paradoja
de Hohmann. Finalmente se muestran las posibilidades de realizar transferencias de Hohmann
entre dos órbitas elípticas.
Tras cada razonamiento se presenta algún ejemplo para mostrar su aplicación a diferentes
situaciones.
Para la aplicación de las ecuaciones se van a considerar conocidas algunas constantes:
Cualquier nave o satélite tiene una masa insignicante comparada con la del Sol o con
la de un planeta por lo que el parámetro gravitacional es considerado constante µ =
G(M +m) = GM que para el caso de la Tierra resulta ser
µ = 398 600.5 km3/s2.
La Tierra no es esférica pero cuando, por aproximación se considere que tiene esa forma,
se utiliza como radio terrestre el radio ecuatorial
RT = 6378 km.
La aceleración de la gravedad en la Tierra varía con la altura pero en general se considera
la gravedad al nivel del mar
g0 = 9.81m/s
2 = 0.00981km/s2
También es necesario recordar que en las órbitas elípticas1 se verican las siguientes propiedades:
El momento angular especíco h es constante y en cualquier posición se verica que
h = r v⊥, siendo r la distancia al foco y v⊥ la velocidad transversal en esa posición.


























1e: excentricidad, a semieje mayor y T periodo orbital
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Además como las maniobras empleadas son impulsivas hay que tener en cuenta que:
Durante una maniobra impulsiva la posición de la nave es ja, solo varia el vector velocidad
una cantidad ∆v que puede originar un cambio en la magnitud (pumping) o en la dirección
(cranking) del vector velocidad o en ambos. La magnitud ∆v está relacionada con la
cantidad de propelente consumido mP en la maniobra. En el espacio libre, sin drag ni
gravedad la ecuación del motor cohete de Tsiolkovski tiene la aproximación2












Una vez hayas leído con detenimiento este documento serás capaz de:
Saber calcular la magnitud de los impulsos necesarios para realizar una transferencia orbital
de Hohmann, así como la cantidad de propelente necesario para su ejecución y el tiempo
empleado en la transferencia.
Obtener la reserva de maniobra, ∆v, necesaria para poder realizar una transferencia de
Hohmann a cualquier distancia desde una órbita de radio determinado.
Estimar y comparar los impulsos y el tiempo de vuelo de las posibles transferencias de
Hohmann entre dos órbitas elípticas coaxiales.
3 Transferencia de Hohmann entre órbitas circulares
Una aplicación de las maniobras impulsivas es el estudio de una maniobra bi-impulsiva utilizada
para viajar entre dos órbitas circulares coplanarias que comparten el mismo centro/foco. La
Transferencia de Hohmann es una órbita elíptica recorrida por la nave que es tangente a
ambas circunferencias (ver gura 1).
El periapsis y el apoapsis de la órbita de transfe-
rencia son el radio de las circunferencias interior
y exterior respectivamente:
rp = rA = R1 y ra = rB = R2
Para hacer el recorrido de la órbita interior O1
a la órbita exterior O2 sólo necesitamos recorrer
media órbita de transferencia OH .
Para realizar la maniobra son necesarios
dos impulsos: Figura 1: La transferencia de Hohmann
entre dos órbitas requiere dos impulsos
2Si la masa inicial es mi = mE +mP +mPL (E: Estructura, P : Propelente y PL: Carga de pago o Payload) e Isp
es el impulso especíco del propulsor y la masa nal tras el impulso es mf = mi −mP .
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El primero de ellos, ∆vA, pretende hacer un aumento de la altura del apogeo aplicando
el impulso en el punto3 A para dejar O1 y recorrer OH . Este impulso debe ser tangencial
y de magnitud:










El segundo, ∆vB, debe conseguir un aumento del perigeo. Para ello se aplica el impulso
en B tangencialmente, pasando en ese punto de la órbita OH a O2. La magnitud es:










Se puede obtener una expresión que calcule directamente ∆vA y ∆vB a partir de R1 y R2:
Como las órbitas O1 y O2 son circulares:
h1 =
√
µR1 y h2 =
√
µR2







































































El tiempo que la nave tarda en recorrer la órbita de transferencia es exactamente un semiperiodo








Ejemplo 3.1 Un satélite dem = 3000 kg orbita alrededor de la Tierra en una órbita de parking
circular de altitud 200 km. a) ¾Cuánto combustible será necesario para subirlo a una órbita GEO
(circular de altitud 36000 km) si el impulso especíco del propulsor es Isp = 300 s? b) ¾Y para
ponerlo en una órbita circular de radio R3 = 600000 km?
Solución:
Para cambiar de órbita se utiliza una transferencia de Hohmann con dos impulsos.
3Al ser O1 circular este punto puede ser cualquiera de la órbita
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a) El radio de la órbita de parking es R1 = RT + 200 = 6578 km y el radio de la GEO
R2 = RT + 36000 = 42378 km.










398600.5 · 42378 = 129969 km2/s2







































Por tanto, sumando ambos impulsos
∆vT = ∆v1 + ∆v2 = 2.458 + 1.477 = 3.935 km/s





Isp g0 = 1− e−
3.935
300·0.00981 = 0.737 → ∆m = 0.737 · 3000 = 2212.2 kg





































































1 + ∆v3 = 3.165 + 0.695 = 3.860 km/s





Isp g0 = 1− e−
3.860
300·0.00981 = 0.731 → ∆∗m = 0.731 · 3000 = 2191.7 kg

















Nota 3.1 Resulta un poco paradójico que se necesite menos ∆v, combustible, para subir un
satélite a una órbita más allá de la Luna que para ponerlo en una órbita GEO más cercana.
4 Análisis de la transferencia de Hohmann
En el apartado b) del Ejemplo 3.1 se ha producido un resultado en principio sorprendente: es
menos costoso subir a una órbita de radio R = 600000 km que a una GEO a poco más de
42000 km.
Esta paradoja puede ser justicada si nos jamos en la variación de energía al aplicar un




















lo que indica que el incremento de energía, y por tanto de semieje mayor, depende de la velocidad
que la nave lleva en el momento de aplicar el impulso.
Si se hace un estudio detallado tomando los impulsos de la transferencia de Hohmann obtenidos
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La función ∆vTvc1 alcanza un máximo cuando α =
R2
R1
= 15.58 cuyo valor es 0.536 (ver gura 2).
Figura 2: Impulsos y su suma total de una transferencia de Hohmann
Esto indica que hacer una transferencia de Hohmann cuando R2 > 15.58R1 es menos costoso
que cuando se hace a una de radio R2 = 15.58R1. En consecuencia, si se dispone de una
reserva de maniobra de 0.536 vc1 se puede subir a una órbita de cualquier radio.
5 Transferencia de Hohmann entre órbitas elípticas
En la realidad las órbitas perfectamente circulares no existen por lo que sería interesante gene-
ralizar la transferencia de Hohmann a órbitas elípticas. Para hacer esta extensión hay que exigir
que las órbitas elípticas sean coaxiales y coplanarias. En este caso la órbita de transferencia
también debe ser tangente tanto a la inicial como a la nal por lo que hay dos posibles recorridos
para la ejecución de la maniobra, OH1 y OH2 (ver gura 3) no siendo evidente saber cuál es el
de menor consumo.
Figura 3: Para hacer una transferencia entre dos órbitas elípticas con la misma línea de ápsides
se puede optar entre dos posibles transferencias de Hohmann, OH1 y OH2 .
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Ejemplo 5.1 Un satélite de m = 1000 kg orbita alrededor de la Tierra con semieje mayor
a1 = 6778 km y una excentricidad e1 = 0.03. Calcula el impulso total para necesario para
situarlo en una órbita coaxial de semieje mayor a2 = 20000 km y excentricidad e2 = 0.05.
Calcula y compara las dos posibles transferencias de Hohmann.
Solución: Para cambiar de órbita mediante una transferencia de Hohmann se puede dar el
primer impulso en el perigeo de la órbita interior (ver gura 4) o en el apogeo (ver gura 5).
Figura 4: Transferencia de Hohmann con el
primer impulso en el perigeo
Figura 5: Transferencia de Hohmann con el
primer impulso en el apogeo


















398600.5 · 20000 (1− 0.052) = 89174.4 km2/s2
Si el primero de los impulsos se da en el perigeo de la órbita interior, A, para llegar al apogeo





































y sumando ambos impulsos el impulso total:
∆vT1 = ∆vA + ∆vB = 1.707 + 1.238 = 2.945 km/s
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Para la segunda posible órbita, el primer impulso se da en el apogeo de la interior, C, para




































y sumando ambos impulsos el impulso total:
∆vT2 = ∆vC + ∆vD = 1.696 + 1.336 = 3.032 km/s
Se puede comprobar que el consumo de las posibles transferencias de Hohmann entre órbitas
elípticas no es único. La órbita nal es la misma pero la posición del satélite sobre ella no será
la misma (calcular el tiempo invertido en recorrer cada una de las órbitas).
6 Cierre
En este artículo se ha denido la transferencia de Hohmann entre órbitas circulares y se han
determinado los impulsos necesarios para su ejecución así como el propelente que se requiere
para ello.
Se ha hecho un análisis de la reserva de maniobra necesaria para hacer transferencias de Hoh-
mann a diferentes alturas.
Por último, se han presentado y estudiado las posibilidades de hacer transferencias de Hohmann
entre órbitas elípticas.
Todos estos contenidos han sido apoyados con ejemplos que muestran su aplicación a posibles
situaciones reales.
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